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[摘要]  为考察等离子体合成射流流动控制效果，在 NACA0021 二维机翼模型上安装单个等离子体合成射流，开展
低速风洞试验。采用烟流显示技术，定性观察了不同攻角和加载电参数下等离子体合成射流对流动分离的控制效
果，并使用 PIV 技术对流动控制效果进行了定量研究。实验结果表明，在一定频率范围内（80～240 Hz），频率
增加会减弱射流流动控制能力；加载电压幅值的影响较小；在一定范围内提高占空比(5%～15%)，可增强射流的流
动控制能力；在一定攻角范围内（0～19°），烟流流动显示结果与 PIV 测量所得的规律相似，在小攻角下，等离
子体合成射流使得翼型吸力面层流变为紊流；在大攻角下，射流则起到抑制流动分离的作用，随着攻角的增加，
抑制流动分离的效果减弱。 
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等离子体主动流动控制按其放电机理可分为介质
阻挡放电(dielectric barrier discharge，DBD)、直流(包括
辉光、弧光)放电、火花放电、流柱放电等。火花放电
等离子体主动流动控制激励器(plasma systhetic jet, PSJ)
是由美国约翰霍普金斯大学应用物理实验室于 2003 年
提出[1]，这种控制方式产生射流的局部 大速度可达到
100 多米每秒，在高速来流下具有良好的控制效果，因
此成为等离子体主动流动控制技术的热点之一。 
近十几年来，美国约翰霍普金斯大学[1-6]、伊利诺
伊州立大学[7-8]、佛罗里达州立大学[9-11]、佛罗里达农工
大学[5-6]、新泽西州立大学[10-11]、韩国 Ulsan 大学[12]、
法国图卢兹大学及宇航研究中心[13-15]、意大利那不勒
斯费德里克二世大学[16]、荷兰代尔夫特理工大学[17]及
南京航空航天大学[18-21]、空军工程大学[22-25]、国防科技
大学[26-30]、厦门大学[31-33]、中航工业空气动力研究院
[34-35]等单位相继开展了火花放电等离子体合成射流的
理论分析、粒子图像测速法（particle image velocimetry，
PIV）、纹影或动态压力测量实验及数值模拟研究，并
已经应用火花放电等离子体合成射流在高速和低速来 
 
 
 
流下进行了流动控制实验研究[11,23,30]。 
在低速流动控制研究中，法国ONERA的Caruana[35]
通过实验表明，多个等离子体合成射流可有效减小
NACA0015 机翼尾缘的流动分离和阻力。厦门大学刘
汝兵等人研制出了多种新型火花放电等离子体射流激
励器[31-32]，并进行了机翼的气动力矩控制实验[33]。实
验结果表明，在低速条件下，新型的射流激励器能够有
效控制直机翼的气动力矩，特别是对滚转力矩的控制。
空军工程大学李洋等[35]以高升力翼型为载体，在翼型
前缘施加等离子体合成射流，可以有效抑制流动分离。
上述工作主要研究了等离子体合成射流对模型的气动
力和气动力矩的作用，但对产生这种作用的物理微观机
制还缺乏研究。 
为考察等离子体合成射流主动流动控制的微观机
制权，本文以 NACA0021 二维机翼模型为对象，在距
离其前缘 15%的弦长位置布置单个等离子体合成射流，
改变激励电参数和机翼攻角，通过烟流显示和 PIV 实
验探究等离子体合成射流对机翼表面绕流的控制机作
用。 
 
 
* 基金项目：国家自然科学基金项目(编号：51707169)；中央高校基本科研业务费（编号：20720170057，20720180071）；厦门大学大学生创新创业训练计划
项目（编号：201810384272）。 
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1  实验系统 
1.1 等离子体合成射流实验系统 
典型火花放电等离子体合成射流激励器的结构和
工作过程如图 1 所示，它是由一个开有射流出口的绝
缘腔体和一对阴、阳电极组成。它的周期一般分为三
个阶段：①能量沉积阶段。在此阶段内，加载到激励
器阴极和阳极之间的高压持续放电，腔内气体被电离
的同时将电能转化成内能，气体的温度和压力急剧上
升，腔体内部充满高温、高压的气体。②能量释放阶
段。当腔内气体压力高于外界大气压时，腔内气体涌
入出口（射流孔），并在出口处产生高速、高能的等
离子体射流。③吸气恢复阶段。经过能量释放阶段后，
腔体内的温度和压力迅速下降，重新从外界环境中补
充气体并得到恢复。如此循环往复，便可在激励器的
出口形成连续稳定的等离子体射流。 
 
 
 
 
 
(a)能量沉积阶段        （b）能量释放阶段  （c）吸气恢复阶段 
图 1  典型等离子体合成射流激励器结构及其工作过程 
本实验采用的激励器结构如图 2 所示，它由玻璃
腔体、阳极和阴极组成。阴极与阳极从玻璃腔体的两
端插入腔内，分别连接高压脉冲电源的正极和负极，
腔体长度 L=35mm，喷嘴长度 l=40mm，腔体直径
φ=7mm，电极间距Δ=10mm，射流出口直径 d=1.5mm，
阴极与阳极均采用硅导线，伸入腔内的部分剥去硅
胶，只留少数的金属部分作为电极。 
 
图 2  等离子体合成射流激励器 
1.2 等离子体电源系统 
本实验采用的电源为本课题组自行研发的程控等
离子体电源，型号为 XMU-PTLA-DY-03，输入电压
可为市电AC220V/50Hz，输出电压范围0~20 kV；可通
过程序控制激励信号参数，频率 f 为 20Hz~10kHz，
占空比 τ为 1%~99%。 
1.3 二维机翼模型 
考虑到激励器的尺寸，为了便于安装，二维机翼模
型的翼型截面采用相对厚度较大的 NACA0021 翼型。
机翼模型弦 150 mm，展长 150 mm（如图 3 所示）。
模型由主体、插板和散热块组成，主体和插板采用 ABS
塑料制作，散热块采用铝合金制作。主体和插板之间的
空腔用于射流激励器的安装，散热块上布有激励器安装
孔。激励器射流方向与弦线夹角为 40°，射流出口位于
弦向 23%处。图 3（b）给出了二维机翼模型的实物图，
模型两侧装有固定圆盘，其中一侧的固定圆盘带有刻
度，用于测量模型的攻角，固定圆盘下方装有固定支架。 
 
(a) 装配图 
 
(b) 实物图 
图 3  三维机翼模型 
 
1.4 烟流流动显示技术 
烟流实验所使用可视化发烟装置（见图 4）置于风
洞实验段前端，主要由储油器、输油管、流量控制器、
Orifice Chamber 
Cathode 
Anode 
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金属丝、直流稳压电源和烟油收集器构成。该装置的基
本原理为：开启流量控制器后，烟油顺着输油管流向金
属丝。在表面张力的作用下，烟油挂在金属丝上，沿金
属丝形成一列间距相同的小油珠。打开加载在金属丝两
端的直流稳压电源，电流流经金属丝使其发热，金属丝
加热油珠使其挥发成油蒸汽，在风洞自由来流的作用下
形成间距有致的相互平行的白色烟线，用于风洞流动显示
实验。实验过程中，可通过流量控制器控制烟油的流出速
度，实现挂油和加热无缝衔接，并产生连续的烟流[36]。 
 
图 4  发烟装置结构图 
 
1.5 小型直流式风洞 
实验采用简易的直流式低速风洞，该风洞主要结构
有收缩段（内置蜂窝器和整流网）、过渡段、实验段和
扩散段。扩散段后有高速风机作为动力装置。实验段截
面为 200mm×200mm，风机经调速装置调节后，可为风
洞提供 3~5m/s 的稳定来流。 
1.6 PIV 测试实验系统 
PIV 粒子图像测速实验仪器型号为立方天地公司
生产的 SM3-4M200，配有 1 个可产生波长为 532 nm
绿光的双脉冲 Nd:YAG 激光器，1 台分辨率为 2048 像
素×2048像素的 SM-CCDB4M20摄像机，其图像采集
速率为20帧/s，本实验采样频率设置为5Hz,跨帧时间
设置为 40μs。示踪粒子为 AB-1500 舞台发烟机加热
浓缩烟油产生的烟雾，粒子直径在 0.2~0.3 μm，经风
洞入口吸入风洞。测试方案如图 5 所示，测量时调整
激光片光宽度约为 0.5 mm，并使其经过等离子体激
励器射流出口（出口直径 1.5 mm）所在翼型沿弦向截
面，摄像机从翼型展向拍摄。每个实验状态均采集
100 帧图像，进行时均处理后可得到该状态下的流场
信息。 
 
图 5  PIV 测试方案 
 
PIV 实验在本课题组自行研制的低速闭口直流式风
洞进行，实验段截面尺寸为 300mm×300mm，实验段长
度为 600mm，湍流度 0.5%~1%， 大风速 30m/s。 
2  实验过程及结果分析 
2.1 烟流流动显示实验 
实验中模型攻角 α 分别设定为 0°、13°、19°、
22°，激励信号频率 f 范围为 80~240Hz，占空比 τ 为
5%~20%，加载电压 Vd 为 20kV。自由来流速度约为
3m/s。分别考察了不同攻角和加载电参数下等离子体
合成射流的流动控制效果。 
实验之前，我们先使用皮托管（精达 059）测量了
实验各个电参数下的射流平均速度，结果如表 1 所示。 
表 1  不同加载电参数下等离子体合成射流 
平均射流速度 
频率/Hz 电压/kV 占空比/% 平均速度/m·s-1 
80 20 15 42.33 
160 20 15 46.37 
200 20 5 14.89 
200 20 10 36.92 
200 12.5 15 29.77 
200 17.5 15 40.09 
200 20 15 45.04 
240 20 15 42.76 
I—来流 
Q—烟流 
1—通气管 
2—储油器 
3—输油管 
4—流量控制器 
5、11—电夹 
6、12—电源线接 
7、10—接线柱 
8—风洞实验段 
9—金属丝 
13—绝缘连接线 
风洞实验段 
翼型
激光 
自由来流
相机
激光片光源 
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2.1.1 攻角的影响  
首先考察的是在不同攻角下等离子体合成射流对
二维翼型流场的控制作用，加载的激励频率f=200Hz、
占空比τ=15%。 
图6~图8给出了攻角α为0°、13°和19°情况下，等离
子体合成射流开启与关闭状态时，二维机翼模型上翼面
流场的变化。 
当攻角α为0°时，等离子体合成射流激励器处于关
闭状态，翼型上表面流线清晰，但可看到后缘处，流线
较翼面略有抬高[见图6 (a)]，且流线下有紊乱的流动，
表明有较厚的紊流边界层；开启激励器[见图6 (b)]，可
见翼面后缘由于射流的作用,紊流的区域较激励器关闭
时[见图6 (a)]更大。这时自由来流速度仅为3 m/s，而射
流峰值速度却达到60 m/s。由于受到高速合成射流的作
用，靠翼型后缘区域的绕流从层流转为了紊流，紊流区
域厚度接近翼型 大厚度，但是后缘分离区却减小了。
说明合成射流能减小流动分离，同时对低速来流的扰动
作用非常强，穿透绕流深度达到30 mm左右。 
  
(a) 激励器关闭               (b) 激励器开启 
图 6 α=0°时等离子体合成射流 
对翼型表面流动的作用 
 
当α=13°时，如图7 (a)所示，关闭等离子体射流激
励器，翼型吸力面绕流从前缘开始出现分离；但是射流
激励器开启后，由于射流对分离区注入能量，破坏了分
离区，底层流体获得能量，流线转向附着翼面，得以维
持绕流顺压梯度，使得分离区显著减小[图7 (b)]，此时
射流则起到改善翼型表面流动的作用。 
 
  
(a) 激励器关闭            (b) 激励器开启 
图 7 α=13°时等离子体合成射流 
对翼型表面流动的作用 
 
如图8所示，当攻角α达到19°时，翼型吸力面分离
区域进一步扩大，此时合成射流对抑制分离的作用逐渐
减弱。 
  
(a) 激励器关闭             (b) 激励器开启 
图 8 α=19°时等离子体合成射流 
对翼型表面流动的作用 
 
上述分析表明，随着攻角 α的变化，等离子体射
流对机翼表面的流动状态的影响是不同的；当 α较小
时，翼型绕流基本附着在表面，开启射流激励器反而
会对层流流动产生干扰，使流场变为湍流状态。当 α
处于 13°~19° 范围时，翼型吸力面由于逆压梯度增
加，使得分离区逐渐增大，此时开启射流激励器，则
能起到有效减小分离区的作用。但是当上翼面分离区
过大(α达到 22°)时，射流也无法抑制流动分离。 
2.1.2 加载电压频率的影响 
为了进一步考察等离子体合成射流对翼型表面流
动的控制作用，通过改变激励器加载电压频率f，观察
等离子体射流激励器开启与关闭时模型上翼面流动状
态。试验时，保持模型攻角α为15°，加载电压Ud =20 kV，
激励信号占空比τ为15%，激励信号频率f 取80Hz、
160Hz、240 Hz。 
图9给出了不同频率下，等离子体射流开启与关闭
时，模型吸力面流场变化。当f =80Hz时，等离子体射
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流激励器关闭状态下，翼型吸力面由于逆压梯度的存
在，出现分离，且分离点靠近机翼前缘[见图9(a)]；等
离子体射流开启后，流动分离点位置稍向翼型后缘移动
[见图9(b)]，流线向下贴近翼面，说明合成射流可以有
效抑制吸力面流动分离。当激励频率f 增大到160Hz时
[见图9(c)]，射流激励器开启后，虽然分离点并未明显
向机翼后缘移动，但是翼型表面分离区减小，说明此时
射流对分离区也具有抑制作用。当频率增加到240Hz
时，射流激励器开启后，分离区略有减小，此时射流对
分离区的控制作用不明显[见图9(d)]。 
  
(a) 激励器关闭            (b) f = 80 Hz 
  
(c) f = 160 Hz             (d) f = 240 Hz 
图 9  不同激励频率下等离子体合成射流 
对翼型表面流动的作用 
 
2.1.3 加载电压幅值的影响 
图 10 给出了攻角 α为 15°、频率为 100 Hz、占空
比为 15%时，不同电压幅值下的流动控制效果。激励
器关闭时有明显的流动分离现象，在开启激励器之
后，烟流出现了明显变化，烟线更加贴近翼面。但是
对于不同的电压幅值，流动控制效果的差别较小。 
  
(a)  激励器关闭          (b) 加载电压 15kV 
  
(c) 加载电压 20 kV            (b) 加载电压 25kV 
图 10  f = 100 Hz，τ =15%条件下不同电压下 
流动控制效果 
2.1.4 占空比的影响 
另外一个影响射流强度的重要电参数是激励信号
占空比 τ，考察它对射流的流动控制效果时，保持 α = 
15°，Ud = 20 kV，f = 200 Hz，设定占空比 τ分别为
5%、10%、15%，得到等离子体射流关闭与开启时，
机翼模型上翼面流动状态的变化(见图 11)。 
当 τ=5%时，等离子体射流激励器开启后，射流的
扰动作用使得流动分离区域明显减小[见图 11(b)]。而当
占空比增加到 10%时，射流能量得到提高，相较于激励
器关闭状态[见图 11(a)]，图 11(c)所示翼型上表面绕流
分离点稍往机翼模型后缘移动，流线明显下压贴近翼
面，表明射流激励器开启后起到抑制流动分离的作用。
当占空比 τ =15%时，如图 11(d)所示，射流对分离区作
用效果与图 11(b)中 τ =5%的情况类似，射流开启可以
在一定程度上减小分离区大小，但是绕流分离点位置并
未发生明显变化。 
  
 (a) 激励器关闭                (b) τ =5% 
  
(c) τ =10%                 (d) τ =15% 
图 11  f = 200 Hz, Ud = 20kV 时不同占空比下 
流动控制效果 
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2.2 PIV 测试实验结果及分析 
上述烟流显示实验表明，等离子体合成射流对翼
型表面的流动分离具有较好的控制效果。但是烟流实
验为定性分析，为进一步探究流动控制的机制，采用
PIV 技术，定量考察等离子体合成射流对流动分离的
作用。选取了烟流实验中流动控制效果较好的一组开
展研究，模型攻角 α设定为 0°、13°和 19°，加载电压
Ud = 20 kV，激励频率 f = 200 Hz，占空比 τ = 15%。 
图 12分别给出了在 α = 0°时，等离子体合成射流
关闭与开启状态下，翼型表面沿流向（x 方向）的速
度云图。此时，从速度云图分析，来流基本沿翼型表
面流动，在模型尾缘部分略有分离[图 12(a)]；射流开
启后，尾缘分离流完全被抑制[图 12(b)]。上述结果与
图 6 中烟流流动显示实验结果相近，流动分离都得到
了抑制。 
 
(a) 激励器关闭 
 
(b) 激励器开启 
图 12 α=0°时射流对翼型表面流动 
的控制作用（速度云图） 
 
当攻角 α 增加到 13°，激励器关闭时，在模型中
后部形成明显的分离区[图 13(a)]，等离子体合成射流
开启后，流线完全贴合翼面，分离基本得到抑制[图
13(b) ]。随着攻角 α 继续增大到 19°，尾缘分离区继
续扩大，分离点也向前缘移动[图 14(a)]。在射流的作
用下，射流的能量注入到分离区内，射流出口附近的
流动基本贴合翼面，使得分离点由靠近前缘向后推移
翼型中间位置，同时分离区显著减小。 
 
(a) 激励器关闭 
 
(b) 激励器开启 
图 13 α=13°时射流对翼型表面流动 
的控制作用（速度云图） 
 
(a) 激励器关闭 
 
(b) 激励器开启 
图 14  α=19°时射流对翼型表面流动 
的控制作用（速度云图） 
 
2019 年第 10 期                                      海峡科学                                        HAI XIA KE XUE         
 ·9·
3  结论 
（1）对于等离子体合成射流流动控制效果的低速
风洞实验研究，烟流定性测量结果和 PIV 定量实验结
果基本保持一致。 
（2）通过烟流和 PIV 低速风洞实验表明，单个
等离子体合成射流能够有效抑制二维机翼模型在中大
攻角下（13°~19°）的流动分离。当攻角 α较小时，翼
型绕流基本附着在表面，开启射流激励器一方面可以
抑制流动分离，另一方面也会对流动产生干扰；在中
等攻角（13°）下，等离子体射流注入到分离区的能量
可以完全抑制吸力面的分离；在大攻角（19°）下，射
流能量将分离点由翼型前缘推迟到中部，从而大幅缩
小后缘分离区域范围，改善翼型的气动性能。 
（3）烟流实验结果表明，存在 佳的放电频率和
占空比，使得射流的流动控制效果 佳，但对放电电
压幅值不敏感。例如本实验中，当激励频率
f=80~160Hz、占空比 τ=10%时，合成射流抑制翼型
吸力面流动分离效果 佳。 
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